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摘 要：针对一种多通道三动力涡轮基组合动力开展了整机低速风洞试验，着重从总体性能、流量
分配、压力分布等方面，对三维内转组合进气道与涡轮发动机的耦合特性进行了分析。主要结论如下：
低速状态下，三维内转进气道将给涡轮发动机带来最大 10%的总压损失，组合动力推力最大损失 24%、
耗油率增加26%；内转进气道涡轮通道呈现出口总压分布不均、沿程静压先减小再增大的现象，随着涡
轮发动机转速增大，通道出口高总压区逐渐向一侧移动；为减小低速状态三维内转进气道涡轮通道的流
道损失，建议引入辅助进气门等引流装置、动态调整冲压通道流道面积，以匹配涡轮发动机工作状态。
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Experimental Study of TBCC Engine Performance in
Low Speed Wind Tunnel
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Abstract：A three-power turbine-based combined cycle engine with multi-ducts was tested in a low speed
wind tunnel. The coupling characteristics of turbine engines and inlet are analyzed from the aspects of engine’s
performance，mass flow allocation and total pressure distribution at turbine entrance. The coupling characteristics
of three-dimensional inward turning combined inlet and turbine engine are analyzed：the three-dimensional in⁃
ternal turning inlet will bring the maximum total pressure loss of 10% to the turbine engine in low-speed
freestream，resulting in a maximum loss of 24% in thrust and a 26% increase in specific fuel consumption. The to⁃
tal pressure distribution at turbine entrance is uneven，and the static pressure decreases first and then increases
along the turbojet flow path of inlet. As the turbine rotating speed increase，the high-pressure zone at the turbine
entrance gradually moves to one side. In order to reduce the flow loss of the turbojet flow path，the three-dimen⁃
sional inward turning inlet need to match the working state of the turbine engine. It is suggested to install auxiliary
inlet valve or other drainage system and adjust the ramjet flow path dynamically.
Key words：TBCC （Turbine-based combined cycle）；Three dimensional inward turning combined inlet；
Coupling characteristics；Engine performance；Flow allocation；Pressure distribution
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1 引 言
理想的空天动力飞行器是一种像普通飞机一样
能在太空和大气层自由飞行和起降的飞行器，吸气
式动力由于其比冲性能较火箭有着明显的优势，已
成为空天动力飞行器的首选方案［1］。经过多年的发
展和创新，能够支撑高超声速飞行的吸气式发动机
技术方案众多，最具代表性的是涡轮基组合循环
（Turbine-based Combined Cycle，TBCC）发动机［2］ 、火
箭基组合循环（Rocket-based Combined Cycle，RBCC）
发动机［3］、空气涡轮火箭（Air Turbo Rocket，ATR）发
动机［4］、强预冷协同吸气式火箭发动机（Synergistic
Air-Breathing Rocket Engine，SABRE）［5］、旋转爆震组
合循环发动机［6］等。在美国 2030年吸气式推进技术
发展规划中，TBCC，RBCC组合循环发动机占有重要
席位，并且是进入空间的最有发展前景的动力技术，
目前绝大部分公开的 Ma=5~6级高超声速飞机方案
中，TBCC是主流的动力方案［7］。
国外很早就开展针对高超声速飞行器的 TBCC
技术研究 ，如美国的国家航天飞机计划（National
Aero-Space Plane，NASP）、开发革新的涡轮加速器
（Revolutionary Turbine Accelerator，RTA）、基础航空
工 程 项 目（The Fundamental Aeronautics Program，
FAP）和猎鹰联合循环发动机（Falcon Combined-Cy⁃
cle Engine Technology，FaCET）、日本的超声速/高超
声速运输推进系统研究 HYPR（Hypersonic Transport
Propulsion System Research）、欧洲的长期先进推进系
统概念与技术 LAPCAT（Long-Term Advanced Propul⁃
sion Concepts and Technologies）计划、德国的 Sanger、
俄罗斯的 MIGAKS高超飞行器计划等，从 TBCC发动
机的概念设计、关键技术、关键部件设计和整机地面
试验等方面对 TBCC有较深入的研究。其中代表性
TBCC布局形式包括串联式的 TBCC发动机 J58［8］、
SR72飞行器和 AFRE计划的并联式 TBCC发动机、
Aerojet公司的三动力组合循环推进系统（Trijet）［9］等。
国内方面，北京动力机械研究所近年提出了一
种涡轮辅助火箭增强冲压组合循环发动机（Turbo-
aided Rocket-augmented Ramjet Combined Cycle En⁃
gine，TRRE）的动力方案［10-11］，现已开展原理样机的
论证、仿真性能评估，完成了进排气系统等部件试验
及整机的过渡态和稳态直连式试验。中国航发四川
燃气涡轮研究院完成了并联 TBCC发动机的总体论
证、部件设计及原理样机的飞行模态转换试验等，取
得了阶段性的研究成果［12］。除此之外，中科院工程
热物理研究所、中国航发沈阳发动机研究所、中国航
空发动机研究院、北京航空航天大学、西北工业大
学、南京航空航天大学、厦门大学等［13-15］都开展 TBCC
相关的总体论证或者部件设计工作。
组合进气道作为 TBCC重要部件之一，对整个动
力系统的性能起到关键性作用［16］。三维内转进气道
由于设计点流量捕获系数高、压缩能力强、迎风阻力
小等优点，已受到越来越多的关注［17-18］。目前三维内
转组合进气道的研究重点主要在设计技术［17］、模态
转换、起动特性［18］等方面，关注的速域范围更多集
中在高马赫数状态、模态转换点及跨声速阶段。考
虑到三维内转组合进气道更多针对高速状态进行设
计，在地面及低亚声速阶段，可能存在进气道喉道面
积过小、流道过长等问题，使得涡轮通道总压损失增
加以及产生进气畸变问题，导致组合动力推力损失
过大、涡轮发动机喘振、飞行器起飞加速时间及滑跑
距离过长等问题，低速状态下三维内转组合进气道
是否需要引入辅助进气门等引流装置，提升组合动
力低速性能需提前考虑。此外，静止及低亚声速阶
段，在涡轮发动机抽吸作用下，通流状态的冲压通道
是否存在气流倒流、冲压通道是否需要动态调整以
匹配涡轮发动机流量也亟待澄清。目前尚未有公
开文献对低速状态的三维内转组合进气道与涡轮
发动机的耦合特性进行介绍，因此有必要设计一种
TBCC组合动力，开展相应的低速风洞试验，阐述涡
轮发动机与三维内转组合进气道的低速耦合特性。
本文针对一种多通道三动力的涡轮基组合动
力，开展了缩比尺度三维内转组合进气道、涡轮发动
机、简易喷管等部件的设计，完成了整机低速风洞试
验，阐述了该组合动力在低速状态下的总体性能、流
量分配、压力分布等特性，为并联 TBCC等其它形式
组合动力的低速特性分析、三维内转组合进气道低
速特性研究提供了有益参考。
2 XTER涡轮基组合动力概念
目前国内 TBCC大都采用两动力（涡轮和冲压发
动机）串联和并联方案，在涡轮-冲压发动机推力桥
接过程中存在“推力鸿沟”问题，鉴于此，北京动力机
械研究所提出了三动力二通道 TRRE方案，本团队提
出了多通道涡轮引射冲压组合发动机方案（Xiamen
Turbine Ejector-Ramjet Combined Cycle，XTER）。
XTER方案为涡轮/引射火箭/冲压组合、四通道布局
的组合发动机，由共用三维内转组合进气道、涡轮发
动机、火箭发动机、亚燃燃烧室、超燃燃烧室、共用尾
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喷管等部件组成，包含两个涡轮通道、一个引射火箭
冲 压（Eject-Ramjet，ERJ）及 超 燃（Scramjet Combus⁃
tor，SRJ）通道，如图 1所示。XTER组合动力以火箭涡
轮发动机为基础，集成冲压发动机、火箭发动机，技
术成熟度较高、进气道流量调节和起动性能较好、研
制周期短，为我国 TBCC发展提供另一条发展路径。
值得补充说明的是，考虑到低速起飞状态下的 ERJ，
SRJ通道均处于通流状态，且该段马赫数范围较窄
（Ma=0~0.24），涡轮/ERJ/SRJ 通道设计为定几何结
构，进气道出口的涡轮（单涡轮通道）/ERJ/SRJ通道面
积分配比例为 1.0：1.1：1.9。本团队在考虑飞/发推
阻、动力系统全速域流量等特性之后，针对该 XTER
方案进行了改进设计，更多 XTER组合动力特点将在
后续论文中展示。
3 试验系统与测量方案
整机低速试验在厦门理工大学低速风洞开展，
如图 2所示，该风洞试验段截面尺寸为 2.6m×2.8m，最
大流速为 90m/s，在 4°攻角及 0°侧滑状态下，分别开
展了来流流速 0m/s，20m/s，50m/s，80m/s的试验。
试验系统主要包括稳态压力采集系统、涡喷发
动机 ECU控制单元、进气道出口总压测点步进电机
驱动器，如图 3所示。组合动力中涡轮发动机采用
Jetcat P220型微型涡喷发动机，该发动机最大转速为
117kr/min，海平面标准大气压下最大转速时推力为
220N；试验过程中 ERJ通道和 SRJ通道均为通流状
态，两台涡轮发动机采用等物理转速同步控制，分别
在 35kr/min，70kr/min，100kr/min，110kr/min，117kr/min
状态下稳定工作 3min。
试验过程中主要测点分布如图 4所示，其中进气
道两个涡轮通道、ERJ通道上壁面、SRJ通道下壁面分
别布置了 44个（每个涡轮通道侧边与顶部各 11个），
6个，6个沿程静压测点。两个涡轮通道出口均布置
了 11个总压探针，该总压探针可由步进电机每隔 45°
进行周期性旋转，每个周向位置测量时间 30s。ERJ
通道及 SRJ通道出口分别布置了十字型总压耙，每个
通道包含 21个总压探针。压力数据采用 9116PSI压
力扫描阀进行采集，量程范围 15psi，精度±0.05%，扫
描速率为 500Hz。发动机与支撑座之间连接三维测
力天平，天平测量范围：X向与 Y向 0~50kg，Z向 0~
100kg，测量精度 0.2%。
Fig. 2 Test model in the low speed wind tunnel
Fig. 4 Pressure measuring point on the inlet
Fig. 1 XTER model
Fig. 3 Test system
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4 结果及讨论
涡轮发动机与三维内转组合进气道匹配过程
中，涡轮发动机推力、流量及进口截面压力分布会受
进气道影响，而进气道内流动特性也随着发动机转
速的变化而变化，两者之间存在相互耦合特性，本文
以下将分别从总体性能特性、流量特性及压力特性
三个方面对其进行阐述。
4.1 总体性能特性
组合动力推力随涡轮发动机相对换算转速的变
化规律如图 5所示，其中涡轮发动机推力采用无进气
道、海平面标准大气下最大转速推力 Fmax，ISA进行无量
纲化，ncor为发动机相对换算转速，文中定义为
n cor = n· 288/ ( T * ) /nmax （1）
式中 n为发动机物理转速，nmax为发动机最大转速。
从图 5中给出的推力变化规律可知，由于进气道
带来的进气总压损失，0m/s无来流状态下动力系统
推力较无进气道状态降低了约 24%，该结论表明，三
维内转组合进气道在地面静止状态下将带来明显的
总压损失；而随着来流流速的增加，动力系统推力逐
渐减小，其主要原因来自于涡轮发动机及进气道速
度特性的相互叠加。
相比于推力的变化规律，耗油率表现了随着来
流速度增加而升高的规律，80m/s来流流速、最大转
速状态下耗油率相比于无进气道状态下增加了 34%；
不同流速状态下，发动机转速越低，耗油率增加幅值
逐渐增加，相对换算转速 ncor=0.585状态下，80m/s流
速下耗油率增加至 300%，图 6中耗油率采用无进气
道、海平面标准大气、最大转速状态耗油率 sfcF=max，ISA
进行了无量纲化。
不同于推力和耗油率的变化，0m/s流速即地面
静止状态下，有无进气道的涡轮发动机出口排气温
度基本一致，该特征表明地面静止状态下发动机推
力降低来源于进气道总压损失的增加；而随着风洞
来流速度的增加，发动机进口总压增加，出口换算排
气温度 EGTcor降低，如图 7所示。图 8给出了进气道
涡轮通道平均总压恢复 σmean（涡轮发动机入口平均总
压/自由来流总压）随涡轮发动机进口截面马赫数的
变化规律，在相同来流条件下，涡轮发动机转速越
高、发动机流量越大，其对应的涡轮发动机进口截面
马赫数则越高。从图 8中可以看出，地面静止状态
下，进气道总压损失较为明显，发动机最大转速状态
下进气道总压恢复系数仅为 0.9，其原因是地面静止
状态下，为满足涡轮发动机流量需求，一部分流量从
ERJ和 SRJ通道倒流而来，该进气流管在进气道 ERJ
和 SRJ分流位置存在接近 170°的折转，局部损失较为
明显。随着来流速度增加，发动机高转速状态下，
ERJ和 SRJ通道逐渐由倒流转变为顺流，涡轮发动机
进气流管逐渐全部转为从进气道入口进入，局部气
流折转损失减小，涡轮通道总压恢复系数有所增加；
而当涡轮发动机处于低转速状态，ERJ和 SRJ通道倒
Fig. 7 Exhaust gas temperature characteristic
Fig. 5 Thrust characteristic
Fig. 8 Average total pressure recovery coefficient of the
turbine inlet section vs Mach number
Fig. 6 Specific fuel consumption characteristic
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流速度较小，气流折转带来的局部损失相对较小，提
高来流速度对沿程损失增加与局部损失减小的程度
相当，总压恢复系数曲线随来流速度增加而逐渐趋
于平缓。综上所述，低速状态下，三维内转组合进气
道将给涡轮发动机带来较为明显的总压损失，考虑
到进气道涡轮通道总压损失大于设计指标要求，为
匹配涡轮发动机工作状态，减小进气道流道损失，建
议引入辅助进气门等引流装置。
4.2 流量分配特性
相比于总体性能特性，XTER 组合动力涡轮、
ERJ、SRJ四个通道之间的流量分配，受来流速度及涡
轮发动机工作转速的影响更为明显。图 9即给出了
风洞来流速度 80m/s状态下的四通道流量随发动机
转速的关系，图中流量均以涡轮发动机在海平面标
准大气、最大转速状态下的流量 MassTurbine F=max，ISA作为
基准进行了无量纲化处理：Relative Mass=Mass/Mass⁃
Turbine F=max，ISA。从图中可以看出：随着涡轮发动机转速的
增加，涡轮发动机进口静压逐渐降低，涡轮通道流量
逐渐增加，且左右涡轮通道的流量增加幅度基本一
致。随着转速增加，低转速状态（ncor=0.28~0.73），涡轮
通道需求流量增加，进气道捕获流量随之增加，ERJ通
道流量有所减少；高转速状态（ncor=0.82~0.97），ERJ通
道流量基本保持不变。相比于 ERJ通道的流量变化
规律，SRJ通道低转速状态下流量变化较为平缓，呈现
了先增加后减小趋势，高转速下流量降低幅度较为明
显。结合各通道的流量变化可知，随着涡轮发动机转
速的增加，涡轮通道流量逐渐增加，ERJ通道流量先减
小后逐渐保持不变，SRJ通道流量先增加后减小，进气
道总的捕获流量随转速的增加而增加。
不同来流速度下各通道的流量分配特性如图 10
所示，随着来流速度及涡轮发动机转速的增加，进气
道捕获流量逐渐增加；来流速度增加带来的捕获流
量增加主要来自于 ERJ和 SRJ通道流量的增加，如最
大转速状态 80m/s流速 ERJ和 SRJ流量分别较 50m/s
分别增加了 78.5%和 147%，此时涡轮通道流量增加
幅度仅为 7.7%。值得补充说明的是，0m/s流速即地
面静止状态下，ERJ和 SRJ通道测量得到的总压小于
静压，考虑到总压探针正对进气道进口，该现象表
明，此时 ERJ和 SRJ通道在涡轮发动机的抽吸作用下
产生倒流，图中 0m/s中的负值的 ERJ和 SRJ流量仅作
为参考示意。综上所述，由于本试验中三维内转组
合进气道几何固定，不同来流速度及发动机工作状
态下 ERJ及 SRJ通道存在倒流、顺流等工作状态，为
减小冲压通道对涡轮通道流动的影响，低速状态下
建议动态调整冲压通道流道面积，以匹配涡轮发动
机工作状态。
4.3 压力分布特性
在流量特性的基础上，本文对进气道沿程静压
及出口总压分布特性进行了分析，图 11即给出了来
流速度 50m/s、不同转速状态下的进气道涡轮左侧通
道（见图 4）出口总压恢复系数图谱。从图中可知：随
着涡轮发动机转速上升，涡轮通道流量逐渐增加，进
气道出口总压幅值逐渐降低，平均总压恢复系数降
低，总压损失逐渐增加；不同转速状态下涡轮通道出
口均存在总压不均现象，由此导致的总压畸变幅值
DC90分别为 0.32，0.2，0.3及 0.28。式中 DC90定义［19］为
DC 90 = pmean - p90° Sectorq f （2）
式中 pmean 为截面平均总压，p90° sector 为 90°扇形区
域范围总压最小值，q f为平均动压。
慢车 ncor=0.289状态，涡轮发动机流量较少，通道
内气流流速较低，出口高总压区集中在通道右下方；
随着发动机转速增加，气体高总压区域逐渐向左上
方（即通道外侧上方）移动，右下方低总压区域压力
幅值逐渐降低。
50m/s流速状态下进气道沿程静压分布如图 12
所示，图中（a），（b），（c），（d）四处沿程压力的测量位
置如图 4，以发动机进口前缘点作为 x=0mm位置。随
着发动机转速升高，涡轮通道沿程静压逐渐降低。
Fig. 9 Mass flow allocation of inlet vs ncor
Fig. 10 Mass flow allocation characteristic of inlet
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Fig. 11 Total pressure profile of the turbine inlet
Fig. 12 Static pressure along the inlet
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由于涡轮通道 x=520mm存在气动喉道截面，气体在
涡轮通道内存在先加速后减速的趋势，高转速状态
下涡轮通道左侧及上方沿程静压均表现了先减小、
再增高的趋势，静压最小值及流速最大位置对应于
涡轮通道的喉道位置，且压力系数即沿程静压与来
流总压之比的最小值为 0.81。相比于涡轮通道沿程
静压分布特性，ERJ与 SRJ通道的静压随着转速的增
加而逐渐增加，且该两个通道的静压变化幅度相对
较小，最大与最小压力系数之差仅为 1%，表明涡轮通
道的流量变化对 ERJ及 SRJ通道的静压影响相对较
小，两通道静压分布主要由来流条件及气动型面
决定。
5 结 论
本文针对一种多通道三动力组合动力开展了整
机低速风洞试验，对该组合动力在低速状态下的总
体性能、流量分配、压力分布等特性进行了分析，主
要结论如下：
（1）来流静止状态下，三维内转组合进气道将给
涡轮通道带来最大 10%的总压损失，组合动力最大
转速状态推力损失 24%、耗油率增加 26%。随着来流
流速增加，进气道的总压恢复系数逐渐增加，且随转
速变化曲线逐渐趋于平缓。
（2）进气道涡轮通道呈现出口总压分布不均、沿
程静压先减小再增加现象，通道出口存在较为明显
的总压畸变，随着涡轮发动机转速增加，通道出口高
总压区逐渐向一侧移动。
（3）考虑到低速状态下三维内转组合进气道涡
轮通道损失过大，为减小流道损失，建议引入辅助进
气门等引流装置、动态调整冲压通道流道面积，以匹
配涡轮发动机工作状态。
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